













































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































pitch／chord 0，556 0，626 0，682
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鯛・2パウ静翼の低圧最終翼への適用
　これまでの研究により、バウ静翼は翼根元および翼先端側の損失低減に効果
があり、蒸気タービンの性能改善に重要な手段であることが判明した。そこで、
このバウ静翼はまず、高中圧タービンに適用され、次に低圧最終翼に適用され
た（4・4，5）。　図4．8に高中圧タービンに適用された高効率三次元翼を示す。従来
形に比較して、約1。5％の効率向上を達成している。
　図4．9にバウ静翼を低圧最：尾翼に適用した場合の効果を概念的に示す。すな
わち、低圧最終段では排気損失を低減するため動翼の翼高さが高くなり、且つ、
段当たりの圧力降下が大きいので、前列の静：翼は翼先端側で図のように急傾斜
形状となり、その静臨急でのディフュージョン損失が増大することが懸念され
る。一方、翼根元や先端側では二次流れ損失が高中圧タービンと同様に発生す
る。また、動翼の翼根元側は反動度が低いため、転向角が大きく、且つ、ピッ
チ／重心比が極めて小さな衝動形爪白となるので、多大なプロフィル損失と二
次流れ損失を生じることが懸念される。従って、適正なバウ静翼を適用するこ
とによって、面面出口の翼根元側の圧力を上げて反動度を上げる効果により、
静翼の翼根元や先端側での二次流れ損失低減を図ると共に、動翼根元側のプロ
フィル損失や二次流れ損失の低減をも図ることが可能であると考えられる。図
4．10，4．11に、バウ適訳を適用した場合について、Denton法を用いて解析した
結果として動翼流入角分布、静翼および動翼のマッハ数分布をそれぞれ示す。
これらの結果から、動翼根元側における流入角の増大、流入マッハ数の低減、
静翼の翼根元側における流出マッハ数の低減などが予測されるので、低圧最終
翼の性能向上が期待できる。
　図4．12，4。13に低圧最終段に適用したバウ前壷、およびこれを用いたモデル
タービン試験結果を示すが、従来型に比較して高効率の結果が得られている（4
姻。このように、バウ翼は、それぞれ蒸気タービン各社でも解析と実験的検証
を行っており、既設機着装や新設機に適用され、蒸気タービンプラントの性能
向上に大いに貢献している（46，7・8，似10，11）。
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傘2低負荷運転における流動特性の完全三次元数値解析と実験的検証
　瑠・2・・豆　低負荷運転について
　最終翼の運転範囲を排気圧力とローディングで図4．14に示す。なお、ローデ
ィングは最終翼から排気される流量を最終翼の環状面積で除した値で定義し、
また、排気圧力は真空度で表しており、例えば、真空度722mmHgは絶対圧力
で38mmHg（5．1KPa）に相当する。　Mαは最終動翼出口での流出マッハ数の軸方向
成分を表す。本研究が対象とする運転範囲は砿α＝0．3以下の低マッハ数の領域
である。表4．1に試験条件および計算条件を示す。なお、通常の定格負荷運転
では、福α＝0．6～0。9である。
　図4。14には、最終翼の連続許容運転範囲の一例を示している（4・12）。これは、
低負荷運転時に最終翼が耐振強度面で厳しい環境に晒されるので、実際の運用
上、運転範囲に制限を設けている。この例によると、語中斜線内部が許容運転
範囲であるが、連続許容負荷として20～25％以上の負荷を推奨している。さら
に、約30％負荷を境にして排気真空度の制限を設けている。この最低負荷制限
値以下（畠中でハッチングで示す領域）での連続運用を低負荷運用と呼んでい
る。この低負荷運転における最終翼の振動応力や流動現象について、実機や試
験タービンでの実測例（4－12，13）は幾つかある。しかし、流動状況に関しては、図4．15
に示すような概念的なフローパターン程度であり（4－12）、逆流発生条件、逆流域
の高さ、動翼流入角分布などの定量的評価、更には動翼内部の逆流や剥離を伴
った流れなど詳細な流動状況は明らかになっていないのが現状である。
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ψ2・2　解析結果と実験結果との比較
（1）子午面フローパターン　　図4．16にスケールモデル・タービン試験にお
いて、ピトープローブにより計測された子午面内の速度分布を示す。福儂0．22
および0．07のいずれの場合も、動翼出口において逆流が発生し、その逆流域の
高さは，それぞれ翼高さの約23％、52％に達していることを示す。次に、図4。17（a），
（b），（c）に解析結果を示す。（a）は完全三次元：解析結果・（b）は準三次元解析結果
（福儂0。22）、（c）は準三次元解析結果（惚霊0．07）である。ここで、（b），（c）の準三丞
元解析結果は周方向に平均化された流れであるが、（a）に示す完全三次元解析結
果は周方向に異なる翼間流れを代表して翼ピッチ間中二流面内の速度ベクトル
を示した。図4。17（a）に示す完全三次元計算結果は、低負荷運転時フローパター
ンの特徴である動翼根元側に発生する逆流および翼先端側への著しい偏流を的
確に捉えており、準三次元解析結果や実測結果とも定性的に一致している。低
負荷運転における逆流の発生原因は、最終翼を通過する体積流量が減少するた
め動翼の入歯と出口との圧力差が著しく小さくなること、また過大な遠心力に
より半径方向流れが誘起されることなどによる。また、図4．17（a）では外壁近く
に低流速域が存在するが、その理由として，粘性の影響により特に動翼入口や
動庶出ロ近傍の外壁形状が急激に変化する個所では局所的な剥離が発生するこ
となどが推定され、図4．17（b）に示す準三次元解析結果では把握できないフロー
パターンが得られている。なお、虚病出口と動翼入口間の接続境界については、
計算コード上の制約から、その領域の計算格子の半径を一定にする要求があり、
静翼出口直後では傾斜角ゼロの直線壁、その後は動翼入口まで滑らかな曲線壁
としており、やむを得ず実際の外壁形状とは異なっている。この外壁形状の相
違の影響は静翼出口の極めて翼先端部に限定されるので、本解析結果の本質的
な結論には影響しないものと考えている。
（2）動翼出口および入口での流れ　　図4．18、図4．19は動翼出口における局
所質量流量および相対流出角の翼高さ方向分布をそれぞれ示す。図中の実線は
完全三次元解析結果（M儂0．22）、破線は準三次元解析結果（M；僻0．22）、一点鎖線
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は準三次元：解析結果（．Mα畿0。0’7）・○印は実測値（福僻0．22）、△印は実測値（福伽0．07）
をそれぞれ示す。図4。19の太実線は幾何学的翼出口角をそれぞれ示す。図4。18
において、負の質量流量で示される逆流域は、三者でほぼ一致しており、完全
三次元解析結果によれば翼根元から約23％翼高さの間に逆流域が存在する。逆
流域の外側の翼高さ約23％～約50％の領域では局所質量流量が急激に増加し極
大値に達することが本解析結果によって示され、実測値とも良く一致している。
また、図4．19によれば、M儂0．22の場合、相対流出角が翼高さの約20％～約50％
の領域で半径方向に急激に増大する傾向を的確に捉えている。また、翼高さの
約50％以上の領域では、幾何学的翼出口角と良く一致しており、翼問流れに沿
っていることを示している。一方、翼沢内の流れが翼の平均反り面に一致する
と仮定した準三次元解析においても、完全三次元解析に近い計算結果が得られ
ており、その仮定の妥当性が証明できた。なお、完全三次元解析結果について、
図4。18、図4．19のそれぞれ約76％，96％翼高さ領域に極小値が存在する。これ
は後述するように、この領域は前縁：剥離によって誘起された渦が動翼出口から
放出される半径位置に相当しており，この渦が動翼出口に局所的に存在するこ
とにより流れを阻害するために質量流量の欠損が生じ、かつ流れの方向が翼背
面側に偏向し、その結果として流出角が小さくなっている。このような結果は
必ずしも実測値と十分な精度では一致していないが、翼高さ全域にわたって、
完全三次元解析結果は準三次元解析結果よりも実測値に近い。
　図4．20は動翼入口での相対流入角分布を示す。図中には幾何学的翼入口角を
太実線で示す。完全三次元解析結果は実測値および準三次元解析結果とも良好
な一致を示しており、本解析法の妥当性を示すものである。同時に、簡易な準
三次元解析法についてもその精度および実用性を確認することができた。
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ψ2・3回忌現象の考察
　（1）逆流域の渦の挙動　　図421翼根元側断面（H／瑞＝0。03，Hl翼根元
からの高さ、Hが翼高さ）における流速ベクトル図を示す。排気室側から動翼
出口に向かう逆流は、かなり大きな迎え角をもって幾何学的な翼出口のど部か
ら後縁にかけての翼背面に衝突した後、翼背面に沿いながら隣接する翼の腹面
に向かって流れ、ほぼ翼列中央で動翼入口から入ってきた流れと衝突する。こ
の翼列中央まで侵入してきた逆流に伴って翼出口側に渦が誘起されている。一
方、三三から動翼への接続部において周方向に一様な速度分布を仮定しても、
転向角の大きな動翼が抵抗として作用するため、動翼入口のすぐ上流では半径
方向および周方向に流量が再配分され、動翼入口の速度分布は三面側に近い位
置にピークを有する噴流様相を示している。このような局所的な噴流は翼二面
側前縁付近に剥離域を形成し、翼列出口から侵入してきた逆流と衝突する。
　図422は動三内の幾つかの場所に置いた流体粒子群の流跡を描いたものであ
る。まず、動翼上流に置いた粒子群Aは滑らかに動翼下流に流出しているが、
この粒子群の三跡より翼根元側は逆流域になっている。
　翼根元出口側に置いた粒子群Bの流跡解析結果によれば、動翼出口近傍にら
旋渦が存在し、半径方向に移動しつつ約23％翼高さ相当の動翼出口から流出し
ていく様子が明確に捉えられている。さらに粒子群Bより上流に置いた粒子群
Cは翼背面側に吸い寄せられた後、ほぼ翼列中央まで運ばれながら隣接翼の腹
面側に向かって横断する過程で、半径方向に移動しつつ入口に向かって進み、
その後反転して動翼出口から流出することが分った。このように翼根元側から
約23％翼高さ領域までの逆流域内には、翼出口側のら旋渦および単純に反転す
る流れの2種類の流れが存在することが明らかとなった。
　この動翼根元側の逆流および渦の挙動を支配する因子は、排気二三から動翼
出口に向かって逆流入する流体が有する角運動量の大きさであると考えられる。
すなわち、逆流域に隣接する高い半径方向位置の動翼出口から流出する流体が
逆流域へ再循環するのであるから、本計算結果によれば約23％～約40％翼高さ
における質量流量分布や流出角分布が逆流する流体の角運動量を決定すること
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になる。換言すれば、この領域におけるピッチ／弦長、のど部以降の翼背面形
状、幾何学的翼出口角などの翼列特性が逆流および渦の挙動に大きな影響を与
えるものと考えられる。
　（2）前縁剥離渦の挙動　　図4．23は翼高さ中央断面（H／Hヅ05）における速
度ベクトル図を示す。図4．20に示した相対流入角分布から判断すると、流れは
幾何学的翼入口角に対して44。の著しく大きな迎え角をもって背面側から流入
するため、図4．23に示すように、前縁腹面側に大きな剥離域を生じている。し
かしながら、すぐ下流で再付着して翼列出口では幾何学的翼出口角にほぼ一致
して流出している。図4。22に示す動翼入口腹面側に置いた粒子群Dの流記解
析結果によれば、この前縁：剥離渦は強い半径方向偏流に乗って翼根元側から約
76％翼高さまで運ばれて動翼出口から流出していることが分かる。これは前述
したように、図4．18の局所質量流量分布や図4．19の流出角分布の極小領域に
相当する。また、粒子群Dよりさらに翼腹面近くに置いた粒子群Eの三跡解析
結果によると、粒子群Dに比較して顕著な渦とはみなされないが、約96％翼高
さに低流速域が局所的に存在していることが分かった。顕著な剥離渦が見られ
ない理由は、図4．20の相対流入角分布からも分かるように、迎え角が小さくな
って顕著な前縁剥離が生じないこと、あるいは生じても半径方向偏流の影響を
受けて拡散するために明確な渦に成長しなかったものと考えられる。
　このことを説明するため図4．24および図4．25に、翼先端側（」田HfO．96）にお
ける速度ベクトル図および等マッハ数分布をそれぞれ示す。相対流入マッハ数
はM1霊0。72、流入角は166。であり、幾何学的翼入口角に対して迎え角は3。で
ある。また、相対碗出マッハ数はM、畿0．78、相対流出角は12。でありi幾何学的
翼出口角にほぼ一致している。この場合の特徴は、翼高さ中央断面におけるよ
うな顕著な前縁剥離域は存在せず、低流速域が前縁から後縁まで腹面側全体に
広がっている点にある。図4．25において、等マッハ数線が腹面側の狭い領域に
ほぼ翼弦長に沿って稠密になっている低流速域があり、この領域は顕著な剥離
には至っていないが、前縁から後縁側に向かうにつれて拡大し、後縁部では翼
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列通路の約25％を占めるまでに成長している。大流入角、小転向角、大ピッチ
／翼弦長で特徴づけられる先端側翼列では、迎え角の大きさによっては前縁剥
離が生じることが知られているが、本計算結果のように翼先端部分において顕
著な前縁剥離が生じなかったことは、翼列としての流力設計が良好であったこ
とを示唆している。
　以上のように、本完全三次元解析結果は準三次元解析結果やタービン試験結
果と良く一致することが示され、さらに、これまで事実上把握が不可能であっ
た動翼内部の複雑な三次元流れの構造を明らかにすることができ、また準三次
元解析法の妥当性も検証された。
　以上の結果から推定すると、最終翼がさらに極低負荷運転される場合、逆流
域の拡大に伴って逆流域内の渦や前縁剥離渦の強さも増大し、かつその影響範
囲も拡大することが予想される。また、このような流れの不安定要因は静翼も
含めた最終翼の流力設計の良否にも大きく依存するので、今後ともその解明に
努める必要がある。
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尋・3　低負荷運転における流動特性の準三次元数：値解析と実験的検証
癖3岨　解析結果と実験結果との比較
　（1）子午面フローパターン　　前節で示した図4。17（c）によると、極低負荷
運転に相当する福催0．07の場合、翼根元側に存在する逆流域は翼高さの約52％
にも達し、逆流の影響は翼先端近くまで及んでおり、翼先端側への著しい偏流
を引き起こしている1このため、動翼入口の翼先端側で軸流速度が極端に小さ
くなって、動翼内部においては翼先端側への半径流れが支配的になり、上流に
位置する静翼からの流入が阻害されている。本解析結果によれば、動翼入口で
のフローパターンにおいて死水域と見なせるような領域が発生し著しい偏流が
生じているが、明確な逆流を確認するには至っていない。
福㌍0．22および0．07のいずれの場合も、動翼出口の計測断面での逆流域の高
さおよびフローパターンの特徴は前節で示した図4。16の実測結果にそれぞれ良
く一致している。しかし、動翼入口ではピトープローブによるトラバース計測
が不可能であったため、解析で予測されたような動翼入口翼先端側における特
異なフローパターンは確認できなかった。
　（2）動翼出口における流れ　　前節で示した図4．18の局所質量流量分布に
よると、砿僻0．07の場合のように極低負荷になると翼根元側の逆流域が翼高さ
の約52％にも急激に拡大し、翼先端側へ極めて偏った流れとなっている。
　図4．26は最終動翼出ロの絶対流出角の解析結果と実測値の比較を示す。なお、
絶対流出角が180。を超えた場合は逆流を意味する。極低負荷運転では軸流速
度がゼロに近づき、流体はほとんど動翼とともに回転するから、その流出角は
180。に近いことが分かる。
　前節で示した図4．19の動翼出口の相対流出角分布によると、準三次元解析結
果について、極低負荷の砿僻0．07の場合、翼間流れが翼に沿う領域は翼先端部
分の狭い範囲に限られており、翼列はもはや本来の機能を果たしていないが、
解析結果と実測値は定性的に一致していると言える。極低負荷では極めて複雑
な三次元流れであるにも拘わらず、両者に良い一致が得られたのは、数値解析
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における出口境界条件として実測の圧力分布を与えたこと、および翼力の評価
方法が適切であったことなどに基づくものと考えられる。
　（3）動翼入口における流れ　　図4．27および図4．28は静翼出口における絶
対流出角および質量流量の翼高さ方向分布を示す。いずれの負荷運転において
も、実測の流出角は太実線で示す幾何学的翼出口角と良く一致し、また、実測
の局所流量は準三次元解析結果と良く一致している。すなわち、福儂α07の場
合のように流量が極端に減少しても、静翼は翼列として流れを制御する機能を
十分果たしており、前述の図4。19に示した動翼の場合とは異なる。
　前節で示した図4．20の動翼入口での相対流入角分布図によると、いずれの負
荷運転条件においても、解析結果は実測値と良好な一致を示している。福㌍α07
の極低負荷運転の場合は、翼高さ全域にわたって流入角が160。を超え、迎え
角は翼先端で約15。、翼根元側では著しく過大なため、翼高さのほぼ全域にわ
たって前縁剥離が発生していると推測される。このような状態での動翼入口相
対速度の大きさは翼の周速度にほぼ等しく、その方向は動翼の回転方向と逆向
きである。4・2で述べたように、前縁剥離が直ちに動翼内部の流れの全面的な
剥離には必ずしも繋がらないが、軸流速度は小さく、かつ絶対周方向速度が大
きいため、遠心力が相対的に過大となり翼先端側への半径流れが顕著になり、
翼根元側でのら旋渦およびほぼ翼高さ全長にわたる前縁剥離渦は更に強くなる
ものと考えられる。
　図4。29は動翼出口での無次元逆流域高さH5／瑞と排気軸流マッハ数1吻と
の関係を示しており、近似的には次式で両者の関係をほぼ表すことができる。
　　H5／Hβ＝一25ノ砿α十〇フ5　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　（4。2）
　ここで、H、は逆流域の高さ、　H、は翼高さである。
　この近似式によれば排気軸流マッハ数が福僻0．3のとき逆流が開始し、これ
より低負荷運転になると逆流域が拡大して翼先端側への著しい偏流が生じ、そ
れに伴ってランダム振動やフラッタなどの不安定な翼振動が発生する可能性が
ある。特に、小転向角で大ピッチの平板翼に近い翼先端側の翼列では、前縁か
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ら大きな剥離が発生し失速状態になることが予想され、このような失速状態に
おける流れの不安定性に起因する非定常空気力と翼の振動特性とが連成して失
．速フラッタ（嘱15・1◎17）と呼ばれる低負荷運転特有の最終動翼の振動現象が生じる
可能性がある。しかしながら、この問題は現象が非常に複雑であり、十分解明
されているとは言えないのが実情である。本解析や実験で得られた流動特性は
複雑なフラッタ現象を解明する上で有用なデータを与えるものと考える。
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ψ3・・2実用上の知見
　蒸気タービン低圧最終翼の低負荷運転における流動を準三次元解析により予
測し、スケール・モデルタービンを用いた実測結果と比較したところ、次のよ
うな実用上の知見を得た。
（1）低負荷運転において低圧最終動翼内部に発生する逆流および翼先端側へ
の著しい偏流などの複雑な三次元流れが、変形FLIC法を用いた準三次元非粘
性流れ解析法によって合理的な精度で予測されることを示し、タービン設計上
の有用な手法であることを明らかにした。
（2）これまで少ない実験的情報しかなかった低負荷運転における低圧最終翼
の流動状況について、簡便な数値解析により逆流域の高さや流入・流出角、質
量流量などの詳細な情報が示された。
（3）動翼出口での無次元逆流域の高さH∫／Hβと排気軸流マッハ数福αとの近
似的関係を求めることによって、逆流が発生する排気軸流マッハ数がおよそ0．3
であることを明確にした。
　なお、逆流域の拡大や翼先端側動翼の失速状況などの流動特性を明らかにす
ることにより、ランダム振動や失速フラッタなど低負荷運転特有の翼振動現象
解明への貴重なデータを与えることが可能となった。このことは最終動翼の耐
振強度を高め、信頼性の高い低圧タービン設計に貢献するものと考える。
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　　　　　　　　　　　　　第5章結論
　本論文は、蒸気タービン低圧最終翼の三次元流動特性について述べたもので
ある。すなわち、（1）高効率化を図るためのバウ静翼の効果、（2）低負荷運
転時の逆流現象など低圧最終翼の三次元流動特性を数値解析法や実験的手法を
用いて明らかにしたものである。以下に本研究で得られた成果を述べる。
（1）パウ二二の効果
　　完全三次元非粘性流れ解析法としてDenton法を用いて、バウ形静翼の効
果を検討した結果、ストレート形三三に比較して翼根元側と翼先端側の出口側
での負荷を減少させ、翼高さ中央部での負荷を増大させる効果があることを明
らかにした。これに伴って、バウ形はストレート形に比較して翼根元および翼
先端側では流量が増加するように流出角は大きく、翼中央部では小さくなるな
ど三次元流動の特性を明らかにした。このバウ効果を実験的に検証するために
空気タービン試験を実施し、ピトープローブによる流動計測を行った結果、数
値解析結果を裏付けるデータが得られた。さらに数値解析では得られない損失
分布についても、バウ形静翼がストレート形静翼に比較して翼中央部では伴流
幅の増大に伴い損失が増大しているが、翼根元側および翼先端側では二次流れ
損失値が減少しているなどバウ静翼の効果が実証された。この結果に基づき、
高効率化のアイデアとしてのバウ三三を低圧最終翼にも適用した結果、従来翼
に比較して効率向上を達成し、蒸気タービンの高性能化へ実用面でも大いに貢
献することができた。
（鋤低負荷運転時の逆流現象
　低負荷運転の低圧最終翼について完全粘性流れ解析法を用いて数値解析した
結果、動翼根元側には動翼内部へ逆流が侵入することに伴ってら旋渦が発生す
ること、また大きな迎え角に伴って動翼前縁腹面側に剥離渦が発生することな
どタービン試験による実測や準三次元解析では得られない動翼内部の逆流現象
の詳細な構造が明らかになった。数値解析結果とスケールモデル・タービン試
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験によるピトープローブ実測結果を比較すると、動翼流入角、流出角さらには
局所質量流量分布などにつき良く一致することが明らかになった。
　さらに、準三次元非粘性流れ解析法を開発し、これらと比較した結果、逆流
発生条件が排気軸流マッハ数で約0．3であること、流入角、流出角、質量流量
分布などにつき良く一致することが明らかになった。この準三次元解析法は簡
便であるのもかかわらず、逆流現象を的確に把握し、かつ定量的な精度も良い
ことが明らかになったので、低圧最終翼の開発設計の有用な手法として実用で
きることが明らかになった。
　これらは、従来の研究では明らかでなかった流動現象であり、本研究の成果
により、フラッタなど低負荷運転特有の翼振動現象解明への貴重なデータを与
えることが可能となった。
　以上、本研究は、低圧最終翼の高効率化と信頼性向上に関して、基礎的およ
び実用的資料を提供するものであり、今後ますます厳しい条件下で運用される
蒸気タービンの高性能化と信頼性向上に寄与するものと考える。
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